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 要  旨 
近年，燃料の原料となる石油資源の枯渇や，それに伴う値段の高騰が問題となっており，航空
機輸送においても燃費の改善は急務である．航空機の燃費の改善法としては，機体の軽量化やエ
ンジン性能の向上と翼の空力係数の改善が考えられる．しかしエンジンについては，航空機の静
粛化も関連するため，新素材の発明や新しい概念のエンジンなど技術的ブレイクスルーが要求さ
れている．そのため，基本的な翼の性能向上といった側面から燃費の改善や静粛化を考えること
も非常に有用である．翼周りの流れで問題となることは「はく離」や「層流・乱流遷移」などで
あり，空力係数の低下や，騒音の発生等の問題と関連している． 
翼周りの流や翼後流の実験的研究は風洞や水槽で行われているが，従来の風洞や水槽における
試験では流れが定常になってから流れの測定を行うため，加速領域や減速領域での実験が困難で
ある．また，シミュレーションにおいても加速中の流れを再現するためには必要な条件が多いこ
とからあまり行われていない．しかし上述のように航空機などの燃費の改善や騒音に関する環境
適合性という観点に立つと，加速中や減速中といった「一定ではない速度域での流れの研究」は
従来の風洞や水槽とは異なる実験的アプローチによる流れ場の計測によって加速・減速中におけ
る流れ場の特徴について新しい発見が見込めるのではないかと考えられている． 本研究では加
速中の流れの研究のため，過去に曳航風洞で行われていた実験の再検証及びより精度の高い結果
を得るための曳航風洞の改修，また改修した曳航風洞を用いて加速中の翼後流の流れに関する実
験を行った．その結果以下の知見を得られた． 
・曳航風洞の改良により過去の研究から目的とした，上下方向の振動を減らすことに成功した． 
・miniCTAを用いて，曳航風洞でも熱線流速計を用いて流速の連続データを取得する方法を確
立した． 
・加速領域での発生する渦列はカルマン渦列であることを確認した． 
・流速が一定になることで出発渦の周期とは異なる非定常な渦列が発生することを確認した． 
・NACA0012 翼では x/c＝0.9 付近で流れがはく離し非定常な渦を形成していること，
NACA16-12 翼では x/c=0.6 より上流ですでにはく離流れが形成されているが x/c＝0.8 付近で
再付着していると推測される． 
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1. 緒言 
 近年，燃料の原料となる石油資源の枯渇や，それに伴う値段の高騰が問題となっており，
航空機輸送においても燃費の改善は急務である．航空機の燃費の改善法としては，機体の軽
量化やエンジン性能の向上と翼の空力係数の改善が考えられる．しかしエンジンについて
は，航空機の静粛化も関連するため，新素材の発明や新しい概念のエンジンなど技術的ブレ
イクスルーが要求されている．そのため，基本的な翼の性能向上といった側面から燃費の改
善や静粛化を考えることも非常に有用である．翼周りの流れで問題となることは「はく離」
や「層流・乱流遷移」などであり，空力係数の低下や，騒音の発生等の問題と関連している．
そのためはく離を制御する研究が活発に進められている(1)． 
 翼後流や翼周りの研究は実験やシミュレーション問わず複数行われている．大竹ら(2)は低
Re 数領域での翼周りの流れの実験及びシミュレーションを行い迎角が小さい範囲では，翼
面上の境界層がはく離し死水領域の発生を確認，Re 数の増加に従って領域が小さくなるこ
とを報告している．中江ら(3)は NACA0012 翼周りの 3 次元流れシミュレーションを行い，
はく離泡から吐き出された時計回りの渦により翼面上に圧力変動が発生，その影響で空力
特性の変動がみられることを報告している．林ら(4)は NACA の 4 ケタ対称翼を用いて水槽
を用いて遷移レイノルズ領域での翼周りの流れの可視化を行い，厚翼では迎角 0[°]では翼
の後縁前方からはく離するが，迎角を与えることで前縁にはく離泡が形成され乱流境界層
が後縁部に発達することを報告している． 
 このように翼周りの流や翼後流の実験的研究は風洞や水槽で行われているが，従来の風
洞や水槽における試験では流れが定常になってから流れの測定を行うため，加速領域や減
速領域での実験が困難である．また，シミュレーションにおいても加速中の流れを再現する
ためには必要な条件が多いことからあまり行われていない．しかし上述のように航空機な
どの燃費の改善や騒音に関する環境適合性という観点に立つと，加速中や減速中といった
「一定ではない速度域での流れの研究」は従来の風洞や水槽とは異なる実験的アプローチ
による流れ場の計測によって加速・減速中における流れ場の特徴について新しい発見が見
込めるのではないかと考えられている． 
 そこで本研究では加速中の流れの研究のため，過去に曳航風洞で行われていた実験の再
検証及びより精度の高い結果を得るための曳航風洞の改修，また改修した曳航風洞を用い
て加速中の翼後流の流れに関する実験を行った． 
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2. 主要記号 
x：主流方向座標 
y：翼弦長方向座標 
z：スパン方向座標 
t：時間[秒] 
u：測定流速[m/s] 
U：主流流速[m/s] 
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3. 実験装置 
 3.1 曳航風洞 
 曳航風洞は通常型の風洞と異なり，レールの上に台車を置いて曳航することで台車
上の測定洞内に流れを作り出す実験装置である． 
 曳航風洞の利点として定常な流れだけではなく，流速が変動する加速領域や減速領
域の流れや後流の発達を確認できることが挙げられる． 
 Fig.3.1.1に実験に用いた曳航風洞の概形を示す． 
 
Fig.3.1.1 Experimental apparatus outline 
 
レール上に翼や熱線を設置した台車を乗せている．アングルに組まれた土台の上に
リニアレールを配置し，レールの上を台車が移動する構造である．また，台車上の積載
物が落下することを防止するためレール左右に二本の細長いアングルを配置している．
台車の一端にはワイヤーが接続されており，DCモータ及び滑車を通して反対側に接続
されている． 
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 3.2 計測機器 
 3.2.1 加速度センサー 
  加速度計は KYOWA製の小型 3軸加速度変換機 AS-2TGを用いた(Fig.3.2.1)． 
 
Fig.3.2.1 Accelerometer 
 
   上記の加速度センサーに KYOWA 製のひずみ測定ユニット EDX-11A 及び制御  
ユニット EDX-10A を介して ONKYO 製のタブレット PC TW3A-A31 を接続すること
で 3軸方向の加速度を検出する．Table.3.2.1に性能諸元を示す． 
 
Table.3.2.1 Performance specifications 
Model 
number 
Rated 
capacity[m/s2] 
Response frequency 
range[Hz] 
Resonance 
frequency[Hz] 
AS-2GA ±19.61 ～60 100 
 
3.2.2 熱線流速計 
流速測定においては DANTEC 製の I 型熱線プローブ 55P11(Fig.3.2.2)を DANTEC
製の miniCTA54T42(Fig.3.2.3)と接続して行った．miniCTA で得られたデータは
KYOWA 製の集録ユニット EDX-12A 及び集録ユニット EDX-10A を介して上記の
タブレット PC と接続することで，熱線の電圧変動のデータを検出する．電圧デー
タを流速に変換する手法に関しては後述する． 
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Fig.3.2.2 Heat wire 
 
Fig.3.2.3 miniCTA unit 
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 3.3 翼 
本研究で用いた翼型として，翼弦長(x 軸方向)200[mm]×翼圧(y 軸方向)24[mm]    
×スパン方向長さ(z 軸方向)200[mm]の NACA0012 翼(ケミカルウッド製)及び，翼弦長
200[mm]×翼圧 24[mm]×スパン方向長さ 200[mm]の NACA12-16 翼(ケミカルウッド製)
を作成した．Fig.3.3.1 に NACA0012 翼の概略図及び座標系，Fig.3.2.2 に各点での圧力勾
配，Fig.3.3.3 に NACA16-12 翼の概略図，Fig.3.3.4 に各点での圧力勾配，Fig.3.3.5 に
NACA641-12翼の概略図，Fig.3.3.6に各点での圧力勾配を示す． 
 
 
Fig.3.3.1 NACA0012 
 
 
Fig.3.3.2 Pressure gradient(5) 
 
 
 
 
 
y
x
z
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Fig.3.3.3 NACA16-12 
  
 
Fig.3.3.4 Pressure gradient(5) 
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Fig.3.3.5 NACA641-12 
 
 
Fig.3.3.6 Pressure gradient(5) 
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3.5 4次方程式の解法(6) 
  実験装置ではないが，本項ではデータ処理に用いる 4次方程式 
𝑎0 + 𝑎1𝑥 + 𝑎2𝑥
2 + 𝑎3𝑥
3 + 𝑎4𝑥
4 = 0 
  (3.5.1) 
  の解の導出法について述べる． 
  (3.5.1)式を a4で割ると 
𝑎0
𝑎4
+
𝑎1
𝑎4
𝑥 +
𝑎2
𝑎4
𝑥2 +
𝑎3
𝑎4
𝑥3 + 𝑥4 = 0 
  (3.5.2) 
𝑎0
𝑎4
= 𝐴0， 
𝑎1
𝑎4
= 𝐴1， 
𝑎2
𝑎4
= 𝐴2 ，
𝑎3
𝑎4
= 𝐴3 
  (3.5.3) 
   (3.5.3)を用いると 
𝐴0 + 𝐴1𝑥 + 𝐴2𝑥
2 + 𝐴3𝑥
3 + 𝐴4𝑥
4 = 0 
  (3.5.4) 
   次に 
𝑥 = 𝑦 −
𝐴3
4
 
    (3.5.5) 
   と定義し，(3.5.4)式に代入すると 
𝐴0 + 𝐴1 (𝑦 −
𝑎3
4
) + 𝐴2 (𝑦 −
𝑎3
4
)
2
+ 𝐴3 (𝑦 −
𝑎3
4
)
3
+ (𝑦 −
𝑎3
4
)
4
= 0 
  (3.5.6) 
(3.5.6)式を展開後整理すると 
𝐴0 −
1
4
𝐴1𝐴3 +
1
16
𝐴1𝐴3
2 −
3
256
𝐴3
4 + (𝐴1 −
1
2
𝐴2𝐴3 +
1
8
𝐴3
3) 𝑦 + (𝐴2 −
3
8
𝐴3
2) 𝑦2 + 𝑦4 = 0 
  (3.5.7) 
𝑏0 = 𝐴0 −
1
4
𝐴1𝐴3 +
1
16
𝐴1𝐴3
2 −
3
256
𝐴3
4 𝑏1 = 𝐴1 −
1
2
𝐴2𝐴3 +
1
8
𝐴3
3 𝑏2 = 𝐴2 −
3
8
𝐴3
2
 
  (3.5.8) 
とすると(3.5.7)式は 
𝑏0 + 𝑏1𝑦 + 𝑏2𝑦
2 + 𝑦4 = 0 
  (3.5.9) 
ここで 
𝑏0 + 𝑏1𝑦 + 𝑏2𝑦
2 + 𝑦4 = (𝑐0 + 𝑐1𝑦 + 𝑦
2)(𝑑0 + 𝑑1𝑦 + 𝑦
2) 
  (3.5.10) 
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(3.5.10)式のように因数分解できると考える． 
展開後係数を比較すると 
𝑐0𝑑0 = 𝑏0 
  (3.5.11) 
𝑐1𝑑0 + 𝑐0𝑑1 = 𝑏1 
  (3.5.12) 
𝑐1𝑑1 + 𝑐0 + 𝑑0 = 𝑏2 
  (3.5.13) 
𝑐1+𝑑1 = 0 
  (3.5.14) 
(3.5.14)式より 
𝑑1 = −𝑐1 
  (3.5.15) 
(3.5.13)式に c1をかけたのち(3.5.12)式を引くことで 
2𝑐0𝑐1 = −𝑏1 + 𝑏2𝑐1 + 𝑐1
3 
  (3.5.16) 
同様に(3.5.13)式に d1をかけたのち(3.5.12)式を引くことで 
2𝑐0𝑑1 = 𝑏1 + 𝑏2𝑐1 + 𝑐1
3 
  (3.5.17) 
(3.5.11)式に 4c12をかける 
4𝑐0𝑐1
2𝑑0 = 4𝑏0𝑐1
2 
   (3.5.18) 
また，(3.5.16)式及び(3.5.17)式をかけると 
2𝑐0𝑐1 × 2𝑐1𝑑0 = (−𝑏1+𝑏2𝑐1 + 𝑐1
3)(𝑏1 + 𝑏2𝑐1 + 𝑐1
3) = −𝑏1
2 + (𝑐1
3 + 𝑏2𝑐1)
2
= −𝑏1
2+𝑐1
2(𝑐1
2 + 𝑏2)
2 = 4𝑐1
2𝑐0𝑑0 
  (3.5.19) 
(3.5.18)式より 
−𝑏1
2+𝑐1
2(𝑐1
2 + 𝑏2)
2 = 4𝑏0𝑐1
2
 
  (3.5.20) 
ここで 
𝑐1
2 = 𝑡 
  (3.5.21) 
に置き換えることで，tに関する 3次方程式 
−𝑏1
2 + (−4𝑏0 + 𝑏2
2)𝑡 + 2𝑏2𝑡
2 + 𝑡3 = 0 
  (3.5.21) 
が得られる． 
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𝑡 = −
2
3
𝑏2 + 𝑧 
  (3.5.22) 
とし，式を整理すると 
−𝑏1
2 +
8
3
𝑏0𝑏2 −
2
27
𝑏2
3 + (−4𝑏0 −
1
3
𝑏2
2) 𝑧 + 𝑧3 = 0 
  (3.5.23) 
ここで 
−𝑏1
2 +
8
3
𝑏0𝑏2 −
2
27
𝑏2
3 = 𝑒0  − 4𝑏0 −
1
3
𝑏2
2 = 𝑒1 
  (3.5.24) 
とすると(3.5.23)式は 
𝑒0 + 𝑒1𝑧 + 𝑧
3 = 0 
  (3.5.25) 
となる．(3.5.25)式を解くために 
𝑧 = 𝑢 + 𝑣 
  (3.5.26) 
とし，(3.5.25)式に代入し式を整理すると 
𝑢3 + 𝑣3 + 𝑒0 + (3𝑢𝑣 + 𝑒1)(𝑢 + 𝑣) = 0 
  (3.5.27) 
この式が常に満たされるためには 
𝑢3 + 𝑣3 + 𝑒0 = 0 
  (3.5.28) 
(3𝑢𝑣 + 𝑒1) = 0 
  (3.5.29) 
である必要性がある．(3.5.29)式より 
𝑣 = −
𝑒1
3𝑢
 
  (3.5.30) 
(3.5.28)式に代入し式を整理すると 
𝑢6 + 𝑢3 − (
𝑒1
3
)
3
= 0 
  (3.5.31) 
(3.5.31)式は uの 6次式であるが，第 2項目が uの 3乗であることから u3に対する 2次方程
式であると考えることが可能である．そのため u3の解を求めると 
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𝑢3 = −
𝑒0
2
± √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
 
  (3.5.32) 
(3.5.28)式より 
𝑣3 = −
𝑒0
2
∓ √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
 
  (3.5.33) 
と第 2項目の正負が逆転した解が得られる．そのため(3.5.32)式及び(3.5.33)式を解いて 
𝑢 = √−
𝑒0
2
+ √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
33
 
  (3.5.34) 
𝑣 = √−
𝑒0
2
− √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
33
 
  (3.5.35) 
と定義する．ここから， 
(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
≥ 0 
  (3.5.36) 
(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
< 0 
  (3.5.37) 
の 2ケースについて計算を行う必要性がある． 
(3.5.36)式を満たす場合は(3.5.26)式より 
𝑧 = 𝑢 + 𝑣 = √−
𝑒0
2
+ √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
33
+ √−
𝑒0
2
− √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
33
 
  (3.5.38) 
となる． 
(3.5.37)式を満たす場合，3乗根の中の根号内が複素数になることから， 
𝑢3 = 𝑟(cos 𝜃 + 𝑖 sin 𝜃) 
  (3.5.39) 
と定義する．この場合 
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𝑟 = √(−
𝑒0
2
)
2
+ (√(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
)
2
= √(
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒0
2
)
2
+ (
𝑒1
3
)
3
 
  (3.5.40) 
複素数を含むのは sinθを含む項であることから 
𝑟 cos 𝜃 = −
𝑒0
2
 
  (3.5.41) 
cos 𝜃 = −
𝑒0
2𝑟
 
  (3.5.41) 
𝜃 = cos−1 (−
𝑒0
2
) 
  (3.5.42) 
(3.5.39)式はオイラーの公式 
𝑐𝑜𝑠 𝜃 + 𝑖 𝑠𝑖𝑛 𝜃 = 𝑒𝑖𝜃 
  (3.5.43) 
を用いることで 
𝑢3 = 𝑟(cos 𝜃 + 𝑖 sin 𝜃) = 𝑟𝑒𝑖𝜃 
  (3.5.44) 
𝑢 = (𝑟𝑒𝑖𝜃)
1
3 = √𝑟
3 𝑒𝑖
𝜃
3 = √𝑟
3 (𝑐𝑜𝑠
𝜃
3
+ 𝑖 𝑠𝑖𝑛
𝜃
3
) 
  (3.5.45) 
vに関しても 
𝑣3 = 𝑟(cos 𝜃 − 𝑖 sin 𝜃) 
  (3.5.46) 
と定義すれば，同様に計算が可能であり 
𝑣 = (𝑟𝑒−𝑖𝜃)
1
3 = √𝑟
3 𝑒−𝑖
𝜃
3 = √𝑟
3 (𝑐𝑜𝑠
𝜃
3
− 𝑖 𝑠𝑖𝑛
𝜃
3
) 
  (3.5.47) 
以上より 
𝑧 = 𝑢 + 𝑣 = √𝑟
3 (𝑐𝑜𝑠
𝜃
3
+ 𝑖 𝑠𝑖𝑛
𝜃
3
) + √𝑟
3 (𝑐𝑜𝑠
𝜃
3
− 𝑖 𝑠𝑖𝑛
𝜃
3
) = 2√𝑟
3 𝑐𝑜𝑠
𝜃
3
 
  (3.5.48) 
となる． 
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z が得られたことから，(3.5.22)式から遡ることで四次方程式の解を導出することができる．
(3.5.21)式より 
𝑐1 = √𝑡 
  (3.5.49) 
(3.5.16)式より 
𝑐0 =
−𝑏1 + 𝑏2𝑐1 + 𝑐1
3
2𝑐1
 
  (3.5.50) 
(3.5.11)式より 
𝑑0 =
𝑏0
𝑐0
 
  (3.5.50) 
また，d1は(3.5.15)式で述べている． 
ここで c1が 0の場合 
𝑐0 + 𝑑0 = 𝑏2 
  (3.5.51) 
となる．(3.5.51)式に(3.5.50)式を代入し整理すると 
𝑏0 − 𝑏2𝑐0 + 𝑐0
2 = 0 
  (3.5.52) 
(3.5.51)式は c0に関する 2次方程式であることから，解の公式を用いて 
𝑐0 =
𝑏2 ± √𝑏2
2 − 4𝑏0
2
 
  (3.5.53) 
同様に d0も計算することが可能だが c0と第 2項目の符号が逆になることから， 
𝑐0 =
𝑏2 + √𝑏2
2 − 4𝑏0
2
 
  (3.5.54) 
𝑑0 =
𝑏2 − √𝑏2
2 − 4𝑏0
2
 
  (3.5.55) 
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(3.5.10)式にそれぞれ代入することで 
𝑦 =
−𝑐1 ± √𝑐12 − 4𝑐0
2
 
  (3.5.56) 
𝑦 =
−𝑑1 ± √𝑑1
2 − 4𝑑0
2
 
  (3.5.57) 
(3.5.56)式及び(3.5.57)式で得られた yを(3.5.5)式に代入すれば xの解を得ることができる． 
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4. 実験結果 
4.1 曳航風洞の改善 
先行研究と同様の実験条件を用いて各方向の加速度のデータを取得した．その結果 
を Fig.4.1.1から Fig.4.1.3に示す． 
 
Fig.4.1.1 x direction acceleration 
 
 
Fig.4.1.2 y direction acceleration 
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Fig.4.1.3 z direction acceleration 
 
Fig.4.1.3 に示されているように，y 軸方向の振動が極めて大きいことが確認できた．
これは過去の研究でも指摘されており，今後の実験において大きな外乱要因になりう
ることから，本研究ではこの問題に対する回答として実験装置である曳航風洞本体の
改修を行った． 
 y軸方向の振動が大きい原因として，これまでは台車がレールからずれないように中
央に接続した小型のスライダー及び左右のアングル上を台車に接続した車輪を用いて
走行していた．この構造では車輪の振動を直に受けてしまうことが考えられた． 
そのため曳航風洞本体の改修として土台の台車の接続法をこれまでの小型のスライ
ダー及び車輪から，土台中央にレールを設置し，その上を大型のリニアガイド(Fig.4.1.4)
を 2個用いて接続する方法に変更した．これは，レールは一体成型であることから上下
方向の振動を減らすことを期待している． 
また細かな変更点としては今後の実験において電源が必要になることを考慮し，電
源まわりの見直しを行った．これは，電源コードが実験装置と接触することで破損する
可能性があったためである． 
 
Fig.4.1.4 Liner guide(THK HSR25A) 
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Fig.4.1.5 から Fig.4.1.7 に改修前と改修後の加速度を比較した図を示す． 
 
Fig.4.1.5 Acceleration comparison in x direction 
 
 
Fig.4.1.6 Acceleration comparison in y direction 
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Fig.4.1.7 Acceleration comparison in z direction 
 
Fig4.1.1 から Fig4.1.7 まで示している改修前の追実験ではサンプリング周波数を
2000[Hz]でデータの集録行っているのに対し，曳航風洞の改修後はサンプリング周波数
を 50[Hz]で集録を行っている．これはデータの見直しを行っていた際に加速度計の仕
様を再確認したところ，応答周波数範囲が 60[Hz]までとなっていたためである．
Fig.4.1.8 に改修前と改修後の x 軸方向の速度比較，Fig4.1.9 に x 軸方向の移動距離の比
較を示す．速度及び移動距離の導出法としては台形積分法を用いている． 
 
Fig.4.1.8 Velocity comparison in x direction 
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Fig.4.1.9 Migration Length comparison in x direction 
 
Fig4.1.8 より改修前は定速域で速度が下がっている傾向が見られる．また，停止後も
速度が下がり続けている結果が得られた．これはサンプリング周波数が許容値よりも
高いことによるノイズが原因で起きている誤差であると考えられる．この影響で移動
距離のグラフも改修後と比較して小さく出ている傾向がみられる．ただし加速区間で
のデータは一致していることから，データの比較には問題ないと判断した． 
これ以降のデータは 50[Hz]で集録している． 
y方向の振動は改修前の 20[m/s2]より小さくなっているが，それでも最大で 3[m/s2]と
なっている．これは原因として加速度計の位置が台車の端についていることから起き
たものであるであることから加速度計を台車の中心線上に設置，また最初の振動が発
生している位置を確認したところレールの接合位置であったことから土台の高さの調
整を行った．調整後の y軸方向の振動の比較を Fig.4.1.10に示す． 
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Fig.4.1.10 Acceleration comparison in y direction 
 
調整後は最大でも 0.4[m/s2]となり y 軸方向の振動は外乱要因として無視できるもの
と考え，今後はこの設定で実験を行う． 
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4.2 曳航風洞への熱線流速計の導入 
曳航風洞の設計の都合上 AD ボードなど熱線流速計を用いて測定するための設備を
設置することは困難である．そのため本研究では miniCTA を用いて電圧のデータを集
録した．また通常型風洞を用いて miniCTA での校正曲線及び校正式を導出し，得られ
た校正式に集録した電圧データを代入することで速度の連続データを得る方法を取っ
た．本項では miniCTA で得られたデータの妥当性について議論する． 
Table.4.2.1に通常型風洞を用いて得られた速度と電圧の対応値，Fig.4.2.1にそこから
得られた校正曲線を示す． 
 
Table.4.2.1 Correspondence between Flow rate and Voltage 
Flow rate[m/s] Voltage[V] 
1 1.58 
1.139 1.593 
1.289 1.615 
1.449 1.635 
1.621 1.652 
1.805 1.668 
2.001 1.688 
2.21 1.702 
2.432 1.721 
2.67 1.739 
2.922 1.755 
3.19 1.772 
3.475 1.789 
3.777 1.806 
4.097 1.823 
4.436 1.84 
4.795 1.856 
5.175 1.874 
5.576 1.89 
6 1.908 
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Fig.4.2.1 Correspondence between Flow rate and Voltage 
 
Table.4.2.1に示された値より四次の近似曲線を導出する．ただし通常型風洞では校正
時に 0[m/s]の場合の電圧データを取得することが困難であることから，本研究ではゼロ
点調整として加速開始前の停止中 0.5 秒間の電圧データ 26 点を取得，その値の平均値
を 0[m/s]時に得られる電圧データとして y切片としている． 
Fig.4.2.2 に，本研究室で熱線流速計を用いて計測を行う際に使用されているソフト
Stream Ware で出力された速度データ(CTA)，miniCTA を用いて得られた電圧を作成し
た近似曲線に代入し得られた速度データの比較を示す． 
 
Fig.4.2.2 Comparison of Velocity data 
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CTA を用いて導出された速度は静止時に 0.25[m/s]と出力されている．これは，
StreamWare での校正の際に 0[m/s]での校正を行っていないことが原因であると考えら
れる．しかし概形がほぼ一致していること，最高速度が同一であることなどから
miniCTA を用いた電圧集録及び集録した電圧から流速を求める手法で得られたデータ
の信頼性は高いと考え，以降の計測は miniCTA で行うものとする． 
 
4.3 NACA翼後流及び翼面上の流れ 
本項では NACA0012翼，NACA16-12翼，NACA641-12翼の後流及び翼面上の流速の
計測を行った．但し NACA641-12 翼は Fig.4.3.1 に示すように後縁部が欠けており，乱
れの原因になることから後流の測定は行っていない．そのため，本項では翼面上の計測
データの記載のみとする．また本項では yは翼弦線の位置を原点としている． 
 
Fig.4.3.1 margo posterior part(NACA641-12) 
 
4.3.1 NACA0012 翼 
Fig.4.3.2 に後縁部から 10[mm] に y 各点の流速及び比較用として翼を設置して
いない状態での流速を示す．流速が一定になった区間を拡大したものを Fig.4.3.3，
y各点ごとに 3回ずつ測定した結果を Fig.4.3.4 から Fig.4.3.6 に示す． 
 
Fig.4.3.2 Comparison of Velocity data(x＝10[mm]) 
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Fig.4.3.3 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
 
Fig.4.3.4 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
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Fig.4.3.5 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
 
 
Fig.4.3.6 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
加速開始から 0.2 秒から 0.5 秒の区間において出発渦列，1 秒から 2 秒において
一定周期の渦列が発生しているが，Fig.4.3.3 に示す通り一定流速になった 2秒以降
は非定常な流れが形成されている．これは非定常性の確認のため 3 回の測定を行
ったが，y＝5[mm]2 回目の実験を除きすべてのケースにおいて同様の傾向が確認
された．この y＝5[mm]2 回目のケースにおいても他 2 ケースと比較して 0.5 秒か
ら 1.5秒の区間での後流流速の結果が異なるのみで，流れの傾向は他ケースと同一
であることから外乱によるものであると考えられる． 
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加速中に発生している一定周期の渦はカルマン渦列であると推測される．その
ため非定常な後流渦列がどこから発生しているかを検証する． 
後縁部から 5[mm]及び 1[mm](x/c＝1.0)での結果を Fig.4.3.7 から Fig.4.3.11 及び
Fig.4.3.12から Fig.4.3.16に示す． 
 
Fig.4.3.7 Comparison of Velocity data(x＝5[mm]) 
 
 
Fig.4.3.8 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.9 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
 
 
Fig.4.3.10 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
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Fig.4.3.11 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
 
Fig.4.3.12 Comparison of Velocity data(x＝1[mm]) 
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Fig.4.3.13 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
 
Fig.4.3.14 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
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Fig.4.3.15 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
 
 
Fig.4.3.16 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
翼後流すべての区間において加速中に複数回の定常なカルマン渦列及び加速終
了後に非定常な流れの特徴を確認した．そのため，翼面上ではく離した流れである
ことが考えられる． 
Fig.4.3.14 に示している y＝0[mm](x/c＝1.0)での流れは非定常ではあるが主流流
速 1.7[m]に対して最大でも 0.08[m]と非常に小さい値で振動している．そのため非
定常な流れではなく測定時の外乱である可能性も十分考えられる．しかし定常な
流れとしてカルマン渦列が後流に発生している場合，y＝0[mm]での翼後流は一定
の周期で振動する．しかし実験結果を見る限り加速終了後の翼後流には周期性が
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見いだせないことから本研究では非定常な流れが発生したと判断した． 
Fig.4.3.17 に x/c＝0.9 における流速及び Fig.4.3.18 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.19 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.20 から Fig.4.3.22 に示す． 
 
Fig.4.3.17 Comparison of Velocity data(x/c＝0.9) 
 
 
Fig.4.3.18 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.19 Pressure gradient 
 
Fig.4.3.20 Velocity fluctuation at y＝4[mm] 
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Fig.4.3.21 Velocity fluctuation at y＝6[mm] 
 
 
Fig.4.3.22 Velocity fluctuation at y＝8[mm] 
 
Fig.4.3.17及び Fig.4.3.18より流速が一定になった 2秒から 3.5秒の区間において
はほぼ一定の値を示している．しかし，Fig.3.3.2 に示している翼面上の圧力は
(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.95となっているが本実験では最大でも(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.8という結果が得られた．
主流流速より低い値が出ていることから境界層内を測定している，または流れが
はく離しておりはく離流れの内側を測定している可能性が考えられる． 
また Fig.4.3.17より 2秒から 3秒の区間においてカルマン渦が発生していること
が確認できる． 
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Fig.4.3.23 に x/c＝0.8 における流速及び Fig.4.3.24 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.25 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.26 から Fig.4.3.28 に示す． 
 
Fig.4.3.23 Comparison of Velocity data(x/c＝0.8) 
 
 
Fig.4.3.24 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.25 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.26 Velocity fluctuation at y＝6.5[mm] 
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Fig.4.3.27 Velocity fluctuation at y＝8.5[mm] 
 
 
Fig.4.3.28 Velocity fluctuation at y＝10.5[mm] 
 
Fig.4.3.24及び Fig.4.3.25より流速が一定になった 2秒から 3.5秒の区間において
はほぼ一定の値を示している．また Fig.3.3.2 に示している翼面上の圧力は(
𝑢
𝑈
)
2
≥
1.0となっているが本実験でも最大でも(
𝑢
𝑈
)
2
= 1.0という結果が得られた． y＝
10.5[mm]では加速が終了した 2 秒から 3.5 秒の区間において微小なカルマン渦の
発生が確認された．それに対し，y＝6.5[mm]及び y＝8.5[mm]では非定常な流れが
形成されている．ここから境界層内ではく離泡が形成されていると考えられる． 
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また上記した x/c＝0.9 における流れは流れがはく離して渦が発生したのではな
く，境界層が遷移したことで渦が発生した可能性が高い． 
Fig.4.3.29 に x/c＝0.7 における流速及び Fig.4.3.30 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.31 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.32 から Fig.4.3.34 に示す． 
 
Fig.4.3.29 Comparison of Velocity data(x/c＝0.7) 
 
 
Fig.4.3.30 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
39 
 
 
Fig.4.3.31 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.32 Velocity fluctuation at y＝8[mm] 
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Fig.4.3.33 Velocity fluctuation at y＝10[mm] 
 
 
Fig.4.3.34 Velocity fluctuation at y＝12[mm] 
 
Fig.3.3.2 より NACA0012翼の x/c＝0.7の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
≤ 1.1となっている．本実
験においても y＝12[mm](翼面から 5[mm])では速度が一定になった 2 秒から 3.5 秒
の区間において条件を満たしている．また Fig.3.3.2 は定常な流れでの圧力分布を
示しているが，加速中の流れでも条件を満たしているという結果が得られた．また
99％境界層厚さの定義として「主流速度の 99%の点」ということを考慮すると
(
𝑢
𝑈
) = 0.99であることから，(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.9801となる．これは y＝10[mm](翼面から
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3[mm])の際に満たしていることから境界層は翼面から 3[mm]の位置にあると推測
される．y＝12[mm]では加速終了後も比較的定常な流れが得られたのに対し，境界
層内である y＝10[mm]及び y＝8[mm]では明らかに非定常な流れが見られた．   
x/c＝0.8の結果と比較すると乱れは小さいことから，前項で述べたはく離泡の影響
で発生しているものであると考えられる． 
Fig.4.3.35 に x/c＝0.6 における流速及び Fig.4.3.36 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.37 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.38 から Fig.4.3.40 に示す． 
 
Fig.4.3.35 Comparison of Velocity data(x/c＝0.6) 
 
 
Fig.4.3.36 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.37 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.38 Velocity fluctuation at y＝10[mm] 
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Fig.4.3.39 Velocity fluctuation at y＝12[mm] 
 
 
Fig.4.3.40 Velocity fluctuation at y＝14[mm] 
 
Fig.3.3.2 より NACA0012 翼の x/c＝0.6 の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
≤ 1.2となっている．
Fig.4.3.2 より本実験においても y＝14[mm](翼面から 5[mm]の位置)では流速が一定
の区間だけではなく加速中においても条件を満たしている．ここから翼の圧力分
布データは加速中及び一定流速のどちらのケースにおいても適用できるのではな
いかと考えられる． 
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また，(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.9801の条件を満たしていることから，y＝12[mm]より少し下で境
界層が存在する．これは境界層の外である y＝12[mm]及び y＝14[mm]において 2
秒から 3.5秒の区間においては周期的な乱れが発生していることからも言える．ま
た，境界層内かつ乱れが確認されている y＝10[mm]のケースにおいても x/c＝0.8及
び x/c＝0.7 の結果と比較すると乱れが小さいまたは乱れがほとんど確認されない
(1 回目及び 3回目)ことからはく離泡は未発達であり，x/c＝0.6から 0.7の区間にお
いて発生したものであると考えられる． 
 
4.3.2 NACA16-12翼 
Fig.4.3.41 に後縁部から 10[mm] に y 各点の流速及び比較用として翼を設置して
いない状態での流速を示す．流速が一定になった区間を拡大したものを Fig.4.3.42，
y各点ごとに 3回ずつ測定した結果を Fig.4.3.43 から Fig.4.3.45に示す． 
 
Fig.4.3.41 Comparison of Velocity data(x＝10[mm]) 
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Fig.4.3.42 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
 
Fig.4.3.43 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
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Fig.4.3.44 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
 
 
Fig.4.3.45 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
NACA0012翼と同様に 0.5秒ごろに出発渦列，1秒から 2秒の区間において出発
渦とは異なる周期のカルマン渦列が放出されている．しかし NACA0012 翼と比較
して発生しているカルマン渦の周期が大きいことがわかる．また Fig.4.3.42 に示す
ように加速終了後には非定常渦が発生している．また NACA0012 と比較すると後
流の流速が小さいことが分かったしかし非定常な渦ではなく一定周期のカルマン
渦列が一定の時間ごとに放出されている．ここから後流が振動しながらカルマン
渦列が放出されていると考えられる． 
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y＝0[mm]及び y＝3[mm]では流速が負の値になっている．通常 I型熱線流速計は
仕組みとして流れの方向が測定できないことからゼロ点調整に起因するものであ
る．本研究ではゼロ点調整として加速開始前の電圧データの平均値を 0[m/s]時に得
られる電圧データとして校正式を作製している．そのため流速が一定以下になる
とゼロ点調整に用いた流速より小さくなってしまい，負の値で算出されてしまう． 
後縁部から 5[mm]及び 1[mm](x/c＝1.0)での結果を Fig.4.3.46 から Fig.4.3.50 及び
Fig.4.3.51から Fig.4.3.55に示す． 
 
Fig.4.3.46 Comparison of Velocity data(x＝5[mm]) 
 
 
Fig.4.3.47 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.48 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
 
 
Fig.4.3.49 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
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Fig.4.3.50 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
 
Fig.4.3.51 Comparison of Velocity data(x＝1[mm]) 
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Fig.4.3.52 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
 
Fig.4.3.53 Velocity fluctuation at y＝0[mm] 
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Fig.4.3.54 Velocity fluctuation at y＝3[mm] 
 
 
Fig.4.3.55 Velocity fluctuation at y＝5[mm] 
 
NACA0012 翼と同様に，翼後流すべての区間において加速中に複数回の定常な
カルマン渦列及び加速終了後に非定常な流れの特徴を確認した．そのため，翼面上
ではく離した流れであることが考えられる． 
NACA0012 翼と比較すると前述したがほぼすべての区間においてカルマン渦列
が一定の周期で非定常に放出されていることが挙げられる． 
 
 
 
52 
 
Fig.4.3.56 に x/c＝0.9 における流速及び Fig.4.3.57 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.58 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.59 から Fig.4.3.61 に示す． 
 
Fig.4.3.56 Comparison of Velocity data(x/c＝0.9) 
 
 
Fig.4.3.57 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.58 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.59 Velocity fluctuation at y＝6[mm] 
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Fig.4.3.60 Velocity fluctuation at y＝8[mm] 
 
 
Fig.4.3.61 Velocity fluctuation at y＝10[mm] 
 
NACA0012 翼と異なり Fig.4.3.56 及び Fig.4.3.57 より流速が一定になった 2 秒か
ら 3.5秒の区間において非定常な流れが得られた．Fig.3.3.4 に示している翼面上の
圧力は(
𝑢
𝑈
)
2
> 1となっているが本実験では最大でも(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.6という結果が得られ
た．そのため，このケースにおいても主流流速より低い値が出ていることから境界
層内を測定しているまたは流れがはく離しておりはく離流れの内側を測定してい
る可能性が考えられる． 
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Fig.4.3.62 に x/c＝0.8 における流速及び Fig.4.3.63 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.64 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.65 から Fig.4.3.67 に示す． 
 
Fig.4.3.62 Comparison of Velocity data(x/c＝0.8) 
 
 
Fig.4.3.63 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
 
56 
 
 
Fig.4.3.64 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.65 Velocity fluctuation at y＝9[mm] 
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Fig.4.3.66 Velocity fluctuation at y＝11[mm] 
 
 
Fig.4.3.67 Velocity fluctuation at y＝13[mm] 
 
Fig.3.3.4 より NACA16-12 翼は x/c＝0.8 の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
= 1.2となっている．し
かし，すべてのケースにおいて条件を満たしていない．またすべてのケースで 99%
境界層厚さの条件である(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.9801も満たしていない．そのためすべての測定
位置が境界層内または既にはく離した流れの中である． 
また流れの特徴としては全区間で微小なカルマン渦列は発生しているが，
Fig.4.3.63 に示しているように大きな乱れはみられないことが挙げられる． 
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Fig.4.3.68 に x/c＝0.7 における流速及び Fig.4.3.69 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.70 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.71 から Fig.4.3.73 に示す． 
 
Fig.4.3.68 Comparison of Velocity data(x/c＝0.7) 
 
 
Fig.4.3.69 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.70 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.71 Velocity fluctuation at y＝11.5[mm] 
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Fig.4.3.72 Velocity fluctuation at y＝13.5[mm] 
 
 
Fig.4.3.73 Velocity fluctuation at y＝15.5[mm] 
 
Fig.3 より NACA16-12 翼の x/c＝0.7 の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
= 1.3となっている．しか
し，すべてのケースにおいて条件を満たしていない．また，99%境界層厚さの条件
である(
𝑢
𝑈
)
2
= 0.9801も満たしていない．Fig.4.3.69 を見ると，y＝15.5[mm](翼面か
ら 5[mm])の位置での乱れが x/c＝0.8 の時より大きい結果が得られた．また，翼面
から y＝11.5[mm](翼面から 1[mm])における結果が x/c＝0.8 と比較して非常に大き
い値が得られた．翼面から 1[mm]の位置の流れでも翼面の影響をあまり受けてい
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ないことからはく離流れであると考えられる．そのため x/c＝0.7 以前にはく離し
た流れが x/c＝0.8付近で再付着した，乱流境界層を測定している可能性が高い． 
Fig.4.3.74 に x/c＝0.6 における流速及び Fig.4.3.75 に流速が一定になった区間を
拡大したものを示す．また y 各点での圧力(
𝑢
𝑈
)
2
を Fig.4.3.76 に，y 各点ごとに 3 回
ずつ測定した結果を Fig.4.3.77 から Fig.4.3.79 に示す． 
 
Fig.4.3.74 Comparison of Velocity data(x/c＝0.6) 
 
 
Fig.4.3.75 Comparison of Velocity data(2[sec]~3.5[sec]) 
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Fig.4.3.76 Pressure gradient 
 
 
Fig.4.3.77 Velocity fluctuation at y＝12[mm] 
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Fig.4.3.78 Velocity fluctuation at y＝14[mm] 
 
 
Fig.4.3.79 Velocity fluctuation at y＝16[mm] 
 
 Fig.3.3.4より NACA16-12翼の x/c＝0.6の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
＝1.3となっている．しか
し，すべてのケースにおいて条件を満たしていない．また，99%境界層厚さの条件
である(
𝑢
𝑈
)
2
＝0.9801も満たしていない．前項 x/c＝0.7 の結果より既にはく離した
流れである． 
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 NACA16-12 翼は測定したすべてのケースにおいて圧力(
𝑢
𝑈
)
2
が小さい結果が得ら
れた．はく離が起きやすい翼であることから後流において非定常な周期でカルマ
ン渦列を放出していると考えられる． 
 
4.3.3 NACA641-12翼 
Fig.4.3.80 から Fig.4.3.87にそれぞれ x/c＝0.9，0.8，0.7，0.6の流速データ及び圧
力(
𝑢
𝑈
)
2
を示す． 
 
Fig.4.3.80 Comparison of Velocity data(x/c＝0.9) 
 
Fig.4.3.81 Pressure gradient 
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Fig.4.3.82 Comparison of Velocity data(x/c＝0.8) 
 
 
Fig.4.3.83 Pressure gradient 
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Fig.4.3.84 Comparison of Velocity data(x/c＝0.7) 
 
 
Fig.4.3.85 Pressure gradient 
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Fig.4.3.86 Comparison of Velocity data(x/c＝0.6) 
 
 
Fig.4.3.87 Pressure gradient 
 
Fig.3.3.6 より NACA641-12翼の x/c＝0.9の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
＝0.9，x/c＝0.8の位置で
は(
𝑢
𝑈
)
2
＝1.0，x/c＝0.7の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
＝1.1，x/c＝0.6の位置では(
𝑢
𝑈
)
2
= 1.2となっ
ており，すべてのケースにおいて低い値が出ている． 
加速中(0 秒～2 秒)において一定流速区間より高い流速が得られた区間が確認さ
れた．この区間ではカルマン渦が発生していることが確認された．また他の実験結
68 
 
果と異なり，過去の実験結果では一定流速であった区間において流速の低下が確
認された．x/c＝0.9 以外では定常な一定流速の流れが得られているが，x/c＝0.7，
y=6.5[mm]では流れが翼の影響を受けていない．x/c＝0.7 付近ではく離後再付着，
x/c＝0.9において再びはく離した可能性が考えられる． 
 
4.3.4 理論値との比較 
Table.4.3.1，Fig.4.3.88に NACA0012翼において x/c各点ごとの最大流速及びその
際の(
𝑢
𝑈
)
2
の実験値と理論値を示す． 
 
Table.4.3.1 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
x/c umax Experimental value Theoretical value 
0.6 1.8 1.2 1.18 
0.7 1.79 1.17 1.1 
0.8 1.76 1.08 1.02 
0.9 1.58 0.9 0.94 
 
 
Fig.4.3.88 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
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Table.4.3.2，Fig.4.3.89 に NACA16-12 翼において x/c 各点ごとの最大流速及びそ
の際の(
𝑢
𝑈
)
2
の実験値と理論値を示す． 
 
Table.4.3.2 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
x/c umax Experimental value Theoretical value 
0.6 1.78 1.13 1.3 
0.7 1.77 1.13 1.3 
0.8 1.6 0.9 1.2 
0.9 1.43 0.75 1.05 
 
 
Fig.4.3.89 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
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Table4.3.3，Fig.4.3.90 に NACA641-12翼において x/c各点ごとの最大流速及びそ
の際の(
𝑢
𝑈
)
2
の実験値と理論値を示す． 
 
Table.4.3.3 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
x/c umax Experimental value Theoretical value 
0.6 1.77 1.16 1.2 
0.7 1.72 1.19 1.1 
0.8 1.52 0.89 1 
0.9 1.34 0.7 0.9 
 
 
 
Fig.4.3.90 Comparison of the Experimental values and the Theoretical value 
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5. 結言 
本研究を通して，以下の知見を得た． 
 
・曳航風洞の改良により過去の研究から目的とした，上下方向の振動を減らすことに成
功した． 
・miniCTA を用いて，曳航風洞でも熱線流速計を用いて流速の連続データを取得する方
法を確立した． 
・NACA0012 翼及び NACA16-12 翼において加速領域での発生する渦列はカルマン渦列
であることを確認した． 
・流速が一定になることで出発渦の周期とは異なる非定常な渦列が発生することを確認
した． 
・NACA0012 翼では x/c＝0.9 付近で流れがはく離し非定常な渦を形成していること，
NACA16-12 翼では x/c＝0.6 より上流ですでにはく離流れが形成されているが x/c＝0.8  
付近で再付着していると推測される． 
・すべての翼において加速が終了する t＝1.5[秒]付近において最大になる傾向が見られ
た． 
・最大流速における(
𝑢
𝑈
)
2
の理論値と実験値を比較すると，NACA0012 翼はほぼ等しい値
が得られた． 
・NACA16-12 翼では全体的に低い値が得られた．これは上述しているがはく離流れに起
因するものであると考えられる． 
・NACA641-12 翼では x/c＝0.7 を除いて低い値が得られた．この位置においてはく離し
ていることが原因であると考えられる． 
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